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Abstract:  The wind tunnel experiment on suppressing wingtip vortices (WTV) through adding energy with 
DBD plasma has been conducted in the paper. The WTV flow field of a swept wing has been visualized by PIV 
and the aerodynamic forces of a rectangular wing have been measured, in the condition of using three different 
kinds of plasma actuators respectively. The results show that the WTV may be suppressed and the separation on 
the upper wingtip surface may be delayed because the energy of the vortex induced by the plasma (VIP) is added 
into the flow field, which increases the lift and the ratio of lift to drag at a small angle of attack (AOA) effectively. 
Even at large AOA, the effect of plasma still appears. The effects are related to the structures of the plasma 
actuators. It can be obtain better results to suppress the WTV through optimizing the design of the plasma 
actuators and choosing the appropriate placement to install the actuators on wingtip surface. 





















































1  试验装置 















(a) 等离子体诱导气流示意图  (b) 激励器电极结构参数 
图 1  DBD 等离子体激励器及其诱导定向气流示意图 
Fig.1  Scheme of DBD plasma actuator and induced flow 





(a) 后掠翼                (b) 平直机翼 
图 2  风洞试验中的机翼模型 













在下翼面朝向翼根方向[10]。Vu 和 Vd 在自由来流 U
裹挟下形成等离子体诱导涡 VIP。该诱导涡的方向
 














图 3  翼尖涡与等离子体诱导涡 
Fig.3  Sketch of WTV and VIP 
现以 Γw和 Γp 分别表示翼尖涡和等离子体诱导
涡的强度，若 Γw＞0，则 Γp＜0，且｜Γp｜＜Γw。于
是，尾涡流动的总涡强 Γt 为： 






进行试验研究。表 1 中 N 为电极对数。 
表 1  电极结构参数 
Table 1  Parameters of electrodes structure 
编号 W1 / mm W2 / mm D / mm N 
I 5 10 20 5 
II 2 5 12 9 
III 2 5 15 7 
1.3  风洞测量系统 
本文对后掠机翼模型运用 PIV(Particle Image 
Velocimetry)技术测量尾涡流场以考察等离子体诱
导涡对翼尖涡的抑制情况，所用 PIV 测量系统与后









图 4  PIV 测量系统示意图 
Fig.4  Sketch of PIV measurement system 
实验所采用的后掠机翼模型是一个没有扭转
角和上反角的非对称翼型(见图 4)；机翼前缘后掠角
为 40，后缘后掠角为 30；翼根弦长 294mm，翼
尖弦长 150mm，半翼展长 550mm。平直机翼模型
的翼展为 600mm，弦长为 200mm。 
实验用等离子体激励器电源为 CTP-2000K 型
等离子体电源。实验时在等离子体激励器上加载的
电压峰峰值为 12kV，加载电压频率为 4.7kHz。 
PIV 粒子图像测速实验仪器配有一个双脉冲








2  PIV试验结果和分析 
本文的风洞试验来流风速为 15m/s，后掠机翼
模型攻角变化范围为 0~18°。实验时上翼面分别安




























(a) 激励器不工作           (b) I 号激励器工作 
  
(c)  II 号激励器工作        (d) III 号激励器工作 
图 5  0°攻角时的尾涡流场 
Fig.5  Contour of velocity of WV at 0° AOA 











(a) 激励器不工作         (b) I 号激励器工作 
  
(c) II 号激励器工作         (d) III 号激励器工作 
图 6  4°攻角时的尾涡流场 
Fig.6  Contour of velocity of WV at 4° AOA 
消散。与 0攻角情况相同，II 号激励器对尾涡抑制
的效果最好。 









(a) 激励器不工作         (b) I 号激励器工作 
  
(c) II 号激励器工作        (d) III 号激励器工作 
图 7  14°攻角时尾涡流场 
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(a) 升力系数曲线 

























图 8  施加等离子体对机翼气动力系数的影响 
Fig.8  Aerodynamics coefficients varying with plasma 
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